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级 环境 下 某 1.5 级 压气 机 动 叶 气动 优化 
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(哈尔滨 工业 大 学 能 源 科学 与 工程 学 院 ， 哈 尔 滨 150001) 
摘 要 针对 路 音速 压气 机 通道 内 部 由 于 激 波 以 及 叶片 角 区 内 低能 流体 聚集 产生 附 面 层 分 离 导 致 的 流动 失 稳 问 题 ， 本文 
基于 叶 列 间 流 动 匹配 与 控制 叶 型 中 弧 线 曲率 的 优化 设计 思想 ,以 E? 高 压 压 气 机 的 前 1.5 级 为 蓝本 , 在 级 环境 下 对 其 转子 


叶片 开展 气动 优化 设计 研究 . 研究 结果 表明 , 基于 叶 型 中 弧 线 曲率 控制 技术 的 叶片 气动 优化 设计 技术 能 够 有 效 减少 优化 变 
量 的 数目 ， 有 效 地 改善 压气 机 叶片 设计 点 与 非 设 计 点 的 气动 性 能 . 
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wave and the low-energy fluid Ta 
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boundary-layer flow separation due to the shock 

e corner area for the transonic compressor passage, 

f matching flow between blade rows and control the 
The results 


ay inti design technique based on the curvature control 
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0 前 言 
现代 航空 动力 系统 高 推 重 比 的 发 展 需求 对 其 主 
风扇 /压气 机 提出 了 极 高 的 要 求 . 这 
ee By a ae 
级 压 比 和 效率 ,而 且 必 须 在 全 工 况 条 件 下 具 

宽广 的 稳定 工作 范围 . 风扇 /压气 机 单元 负 和 葵 水 平 的 
显著 提高 ， 势 必 会 导致 转子 叶 尖 马赫 数 增加 ， 同 时 
由 于 激 波 和 叶片 吸力 面 角 区 低能 流体 聚集 产生 胀 压 
与 强 剪 切 作用 而 导致 附 面 层 大 太 度 分 离 。 这样， 不 
仅 压 气 机 非 设 工 况 气动 性 能 得 不 到 保证 ， 其 至 在 设 
计 转 速 下 的 失速 裕 度 也 受到 严重 影响 .很 显然 ， 传 
统 的 气动 设计 技术 已 经 无 法 胜任 这 项 艰巨 的 设计 任 
务 . 急需 探索 可 同时 考虑 气体 务 性 、 三维、 激 波 与 旋 
涡 控 制 等 复杂 多 因素 耦合 条 件 下 的 先进 压气 机 气动 
优化 设计 技术 ,实现 压气 机 在 高 负荷 高 通 流 条 件 下 
仍然 具有 较 高 的 气动 效率 水 平 与 可 实际 利用 的 失速 
裕 度 . 


收 稿 日 期 ，2017-01-10; 修订 日 期 : 


2017-03-17 


基金 项 目 : 国家 自然 科学 基金 资助 项 目 (No.51506036, No.51306042) 
作者 简介 : 陈 焕 龙 (1982- ): 男 , 讲师 , 博士 , 主要 从 事 叶 轮机 械 设计 及 涡 动力 学 诊断 技术 研究 . 


hgdlhp@163.com 


X, e 
© 
Se ese. 许多 先进 的 气动 设计 理念 与 设 


(eama. 由 王 仲 奇 教授 等 OA 于 上 世纪 


eee 
片 概 念 与 设计 方法 ， 弯 曲 叶片 技术 以 其 极 具 个 性 
化 的 控制 附 面 层 低能 流体 径 向 迁移 的 端 壁 效 应 特性 
一 直 受 到 广泛 关注 ， 目 前 已 经 在 先进 压缩 系统 静 子 
其 至 转子 叶片 的 设计 中 获得 广泛 应 用 。 早 在 1974 
年 至 1977 年 期 间 ，NASA-Lewis 研究 中 心 采用 当 
时 比较 先进 的 掠 形 叶 片 技术 ， 研 制 了 高 速 静 音 风 
A QF-12l5,;6|， Wennerstrom 首次 将 掠 叶 片 技术 引入 
到 高 负荷 高 通 流 跨 音 风扇 的 气动 设计 中 I, 美国 
Wright 实验 室 为 了 研究 叶片 掠 的 气动 设计 概念 与 
效果 ,开展 了 一 系列 掠 形 转子 的 设计 与 实验 研究 工 
作 [910], Denton 等 上 也 开展 了 与 弯 / 掠 形 叶片 相 
关 的 气动 性 能 与 流 场 结构 的 数值 研究 ， 其 研究 结果 
表明 ， 弯 / 探 形 叶片 对 风扇 的 失速 裕 度 有 着 十 分 重 
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要 的 影响 。 近 年 来 ， 北 京 航 空 航 天 大 学 设计 并 测试 
了 压 比分 别 高 达 2.2 和 2.3 的 单 级 后 掠 跨 音 高 负荷 
风扇 ATS-2 ba 与 J285 Hi 引 。 随 着 风扇 /压气 机 级 
负荷 水 平 的 逐渐 提高 ， 在 扩 压 叶 栅 近似 轴 疝 出 气 的 
设计 要 求 下 ， 势 必 导 致 静 子 呈现 大 折 转 角 的 个 性 化 
特征 ,由 此 引发 了 静 子 端 区 较 强 的 附 面 层 三 维 流动 
DTA, 其 严重 影响 了 风扇 /压气 机 负荷 水 平 与 失速 裕 
度 的 拓展 . Breugelmans [14 与 Shang 05 的 研究 结 
果 表 明 ， 弯 、 掠 静 子 叶片 技术 的 合理 应 用 能 够 有 效 
减少 角 区 失速 。Weingold 等 06] 针对 一 个 三 级 压气 
机 的 研究 结果 表明 ,在 堵塞 流量 与 失速 裕 度 的 限制 
条 件 下 ， 弓 形 静 子 能 够 增加 该 三 级 压气 机 的 压 比 和 
效率 .Gummer 等 17 针对 弯 、 掠 蜂 音 速 静 子 的 数 
值 与 实验 研究 结果 也 表明 ， 前 掠 和 正 弯 压 气 机 静 子 
能 够 有 效 降 低 端 区 流动 损失 ， 拓 展 静 子 的 有 效 工 作 
范围 . 

然而 ,这 些 研 究 工作 由 于 受到 当时 技术 条 件 的 
限制 ,很 多 研究 成 果 仅 仅 在 某 些 方面 其 至 是 某 项 单 


一 技术 上 取得 了 部 分 突破 ,更 有 其 者 仅仅 局 限于 之 六 


项 技术 的 机 理 研究 . 但 是 , 有 一 点 是 非常 明确 

就 是 人 们 都 意识 到 了 叶片 几何 特征 对 气动 浆 能 影响 
的 重要 性 . 在 气动 设计 需求 多 元 化 的 仿 跑 ) 疙 需 一 套 
能 够 解决 工程 实际 问题 、 高 效 昌 县 痢 强 大 容错 能 力 
的 气动 优化 设计 与 叶片 三 维 成 型 系统 ， 以 
便 适应 当今 叶轮 机 械 设计 找 述 发 展 的 需求 . 为 此 , 许 
多 研究 机 构 与 学 者 相继 为 之 付出 了 努力 . Benini Da 
与 JANG DOl 等 分 别针 对 NASA Rotor 37 转子 开展 
气动 优化 设计 研究 ,将 叶 栅 内 部 复杂 三 维 睾 性 流动 
特征 纳入 所 考虑 的 范畴 ， 通 过 叶片 几何 的 改变 以 达 
到 控制 叶片 吸力 面 的 激 波 结构 以 及 分 离 区 域 大 小 的 


目的 ， 并 取得 了 良好 的 效果 . Lian 等 P 以 NASAS, 


Kona, RM Hae 
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究 . 其 研究 结果 表明 ， 转 子 的 压 比 和 绝热 效率 均 获 
得 了 不 同 程度 的 提升 ， 此 外 ， 研 究 结果 还 表明 ， 跨 
音速 转子 表面 的 附 面 层 流动 对 叶片 几何 参数 的 变化 
十 分 敏感 ,尤其 是 处 于 较 高 来 流 马赫 数 的 叶 尖 截面 ， 
截面 几何 的 微小 变化 会 带 来 近 避 压力 分 布 的 巨大 
改观 . 

针对 目前 的 高 负荷 风 扇 /压气 机 气动 设计 技术 ， 
在 较 高 的 负荷 水 平 与 通 流 能 力 的 限制 条 件 下 ,如 何 
满足 最 低 的 失速 裕 度 需求 (SM>10%~15%) 已 经 成 
为 这 项 技术 的 一 个 瓶颈 。 Ellbrant 等 P1223 开展 了 
权衡 气动 效率 与 失速 裕 度 的 优化 设计 研究 工作 ， 以 
总 压 损失 系数 (2D)/ 多 变 效率 (3D) 和 静 压 升 系数 为 
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目标 函数 , 并 结合 了 求解 准 三 维 与 全 三 维 NS 方程 的 
Pareto Front 优化 方法 . 研究 结果 表明 , 气动 效率 与 
失速 裕 度 是 一 对 矛盾 。 如果 气 动 效率 要 求 太 高 ， 那 
么 必然 不 能 获得 所 希望 的 失速 裕 度 . 因此 , 在 实际 压 
气 机 的 工程 设计 过 程 中 ， 必 须 在 气动 效率 与 失速 裕 
度 两 个 技术 指标 之 间 折 衷 考虑 。Oyama 等 23 耦合 
三 维 NS 方程 求解 器 ， 建 立 了 一 个 高 精度 的 优化 设 
计 系 统 ， 并 运用 该 系统 对 NASA Rotor 67 转子 进行 
优化 设计 研究 . 研究 结果 表明 , 在 流量 与 压 比 不 变 的 
条 件 下 , 绝热 效率 增加 了 1.783%. 最 后 , 值得 一 提 的 
是 ,近年 来 美国 辛辛那提 大 学 的 Mark Turner 领导 
的 课题 组 , 建立 斐 合 三 维 CFD 的 基于 叶片 几何 曲率 
控制 的 叶轮 机 械 气动 优化 设计 系统 。 这 一 优化 设计 
系统 的 显著 特征 是 将 对 通道 流 场 影 响 的 叶片 关键 几 


何 参数 ? APR SMA ARAB, HOR WE 
Hh MELE MBBS MA P, be 


优化 设计 系统 有 三 个 重要 特征 ， 其 一 是 ， 耦 
CFD 求解 系统 . 其 二 是 , 注重 其 工程 实用 性 而 非 
仅仅 是 单项 技术 的 突破 。 其 三 是 ， 越 来 越 凸 显 叶片 
通道 几何 的 重要 性 . 
综 上 所 述 ， 本 文 基 于 叶 列 间 流 动 匹配 与 控制 叶 

型 中 弧 线 曲率 的 优化 设计 思想 , 以 E3 发 动机 的 高 压 
压气 机 前 1.5 级 为 蓝本 ， 在 级 环境 下 对 其 转子 叶片 
开展 优化 设计 研究 工作 ， 以 期 获得 通 流 能 力 、 气 动 
效率 、 压 比 以 及 如 裕 度 等 综合 气动 性 能 指标 的 束 
体 提 升 。 Xx. 
1 气 辑 优化 设计 方法 /系统 介绍 
条文 所 采用 的 叶轮 机 械 气 动 优化 设计 系统 基 

Lunix 系统 下 的 Shell 脚本 以 及 面向 对 象 的 Python 
语言 脚本 模式 , 其 主要 由 用 户 定义 模块 、 优 化 脚本 
模块 以 及 基于 优化 平台 Dakota 的 优化 模块 三 个 部 
分 组 成 , 如 图 1 Bas. 用 户 定义 模块 主要 是 为 了 完成 
定义 优化 变量 、 叶 型 参数 化 以 及 与 三 维 CFD E 
求解 器 相关 的 网 格 生成 与 边界 条 件 设 定 等 任务 ， 这 
些 工 作 仅仅 需要 用 户 在 气动 优化 设计 开始 前 执行 一 
次 即 可 。 优化 脚本 模块 是 为 了 解决 如 何 自动 执行 
三 维 叶片 构建 平台 3DBGB， 如 何 自 动产 生 网 格 输 
入 文件 *.geomTurbo, 如 何 自动 执行 Autogrid 网 格 
生成 平台 与 三 维 CFD 条 性 求解 器 FineTurbo, 以 及 
在 每 个 优化 样本 计算 结束 后 ， 如 何 自 动 获取 目标 函 
数值 。 基于 Dakota 优化 平台 模块 是 为 了 完成 优化 
变量 参数 值 传递 、 优 化 样本 产生 以 及 目标 函数 寻 优 
TH. 
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User defined 


3dbgbinput.2.dat.tem 
plate 


DPrcPro 
>| Input variable values 


Definition of Variable into template files 


Parameters 


3dbgbinput.1.dat ! i | 3dbgbinput.2.dat 
Schober | ;| Input file for 3DBGB 
3dbgbinput.3.dat :| Input file for 


Input file for 3DBGB 


站 


Baseline case 

Perform CFD run for 
baseline case (defaulrt 
geometry). Run it for 
entire speed line. This 
will detine the mesh 

and parameters for 

optimization script. 


Run 3dbgb 
Generates 3D blade 
gcomctry 


Run gcomturbo 
Generates input 


geometry file for 
Autogrid 


Run Autogrid 
Gencrates igg mesh 
file by using trb from 
the baseline run 


工程 热 物 理学 ik 


Optimization Script 


Dakota 


Post Processing 
Evaluates objective 
fumction based onGenetic 
or Gradient algorithm New 
set of variables are generated 
until optimized solution 
is obtained 


>| Optimum Design 


Output “mf” 
Search for the obiective 
function and constraints 

In mf flle and output 
them to Dakota 


Run Fine Turbo 
Perfotm analysis 
by usi Maier 
defi reir from the 

sclinc run 


Fig. 1 Aerod 


K 

这 一 气动 优化 系统 不 仅 事 括 了 基 
型 几何 曲线 曲率 /二 阶 导 数 的 三 维 
功能 , 保证 叶 型 曲线 充分 光滑 ， 
实现 进出 口气 流 角 匹配 优化 : 
nH Sar ORL. n 
叶轮 机 械 气动 设计 技术 . 
2 优化 前 后 压气 机 气动 性 能 对 比分 析 

为 了 充分 体现 本 文 研究 工作 的 重要 意义 与 挑战 
性 ， 同 时 也 为 了 说 明 本 文 优化 设计 与 流 场 分 析 方法 .\ 
的 优势 ， 本 文选 取 GE 公司 的 E? R EEA S 
级 为 蓝本 , 对 其 第 一 列 动 叶 开展 气动 优化 设计 而 究 ， 

表 1 给 出 了 本 文 所 研究 的 原型 机 EP 高 压 压 气 
机 前 1.5 级 的 主要 几何 参数 与 气动 设计 参数 . 图 2 给 
出 了 E? 高 压 压气 机 前 1.5 级 几何 结构 、 网 格 划分 以 
及 壁面 y+ 分 布 . 本 文 的 气动 优化 设计 过 程 采用 S-A 
滑 流 模型 ， 总 网 格 数 为 155 7, 并且 保 证 叶片 表面 
的 y+ < 1,， 以便 能 够 比较 详细 地 捕 扣 边界 层 的 内 部 
详细 流动 结构 . 
2.1 动 叶 进出 口 几何 角 匹 配 

鉴于 本 文采 用 的 E 压气 机 叶片 来 源 于 准 三 维 
气动 设计 ， 其 叶片 几何 数据 的 准确 与 否 很 大 程度 上 
取决 于 准 三 维 程序 的 设计 精度 . 然而 ,总 所 周知 , 所 
有 的 准 三 维 程序 几乎 都 采用 诸如 损失 模型 、 不 考虑 
气体 黏 性 等 多 方面 的 近似 ， 而 且 很 多 时 候 还 引入 设 


认可 以 很 方便 地 
与 落后 匹配 优化 、 
光滑 处 理 等 现代 先进 


图 1 人 测 优 化 平台 


ptimization schematic 


计 人 员 的 个 人 经 验 与 实验 数据 的 修正 。 因此， 通过 
准 三 维 程序 所 获得 的 叶片 数据 在 实际 三 维 锋 性 流 环 
境 中 往往 会 存在 气流 角 的 匹配 偏差 . 基于 这 一 认识 ， 
本 文 首先 采用 优化 设计 方法 , 对 初始 E? 压气 机 动 叶 
的 进出 口 几何 角 烛 答 匹配 优化 设计 ， 为 后 续 的 可 控 
A 性 能 良好 的 基础 叶片 数据 . 

sa 高 压 压气 机 前 1.5 级 主要 设计 参数 

ble 1 Design parameters for 1.5-stage 


compressor in E? 


设计 参数 值 
叶 尖 切线 速度 /(m/s) 451.700 
设计 转速 /r-min-1 12300 
第 一 级 转子 进口 单位 迎面 流量 /(kg/(s-m?)) 189.423 
第 一 级 叶 尖 流量 系数 0.417 
第 一 级 叶 尖 负荷 系数 0.307 
第 一 级 转子 叶 尖 进口 相对 马赫 数 1.356 
第 一 级 转子 轮 载 比 0.507 
叶片 数 : 进口 导 叶 , 转子 1, 静 子 1 32, 28, 50 
第 一 级 转子 叶 尖 间隙 /mm 0.5 


为 了 实现 动 叶 的 进出 口 几何 角 优 化 匹配 ， 本 文 
基于 前 面 所 述 的 气动 优化 设计 平台 ,将 级 绝热 效率 
作为 目标 函数 ， 在 动 叶 的 进出 口 沿 展 向 各 取 五 个 控 
制 截 面 的 几何 角 偏 差 V6 作为 优化 变量 , 表 2 给 出 了 
优化 匹配 动 叶 进出 口气 流 角 后 的 压气 机 特 对 比 。 研 
究 结 果 表明 ,通过 匹配 进出 口 几何 角 后 ， 压 气 机 叶 
片 在 级 环境 空间 内 组 织 气流 的 能 力 得 到 了 加 强 ， 气 
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动 性 能 获得 了 提升 . 在 绝热 效率 基本 不 变 的 条 件 下 ， 
压气 机 的 压 比 与 堵塞 流量 均 得 到 了 不 同 程度 的 增加 . 
在 优化 设计 工 况 下 ， 压 比 增加 0.434%, 流量 增加 了 
0.794%, 在 堵塞 工 况 下 , 堵塞 流量 增加 1.704%. 


图 2 压气 机 几何 结构 、 网 格 及 叶片 表面 ser 
Fig. 2 Geometry, mesh and y+ of bla ce for 
compressor 2 TON 


表 2 EEA TAER 
Table 2 Comparison performance of baseline 


case and matching flow optimization case 


TERE 匹配 几何 
参数 角 方 案 原型 ” 差 值 百分比 
绝热 效率 (n) 0.8663 0.8663 0 
总 压 比 (m) 1.8046 1.7968 十 0.0078 a 


质量 流量 /(kg/s) 54.077 53.651 +0.426 +0.794% 


堵塞 流量 /(kg/s) 54.895 53.975 0.920 1.70 AQ 
<$ 


图 3 给 出 了 进行 匹配 气流 角 优化 设计 后 , 动 叶 
进出 口 几何 角 的 偏差 量 AP 沿 叶 高 分 布 。 研究 结果 
表明 ， 准 三 维 程序 对 于 落后 角 的 预测 比较 准确 ， 但 
对 于 冲 角 的 预测 则 存在 较 大 的 偏差 .尤其 是 对 于 动 
叶 根 部 冲 角 的 预测 偏差 较 大 ， 由 此 导致 在 三 维 竺 性 
流 级 环境 下 进口 几何 角 的 偏差 量 沿 叶 高 变化 较 大 . 
2.2 叶 型 截面 中 弧 线 可 控 曲 率 优化 

本 节 将 在 进出 口 叶片 几何 优化 匹配 的 基础 上 ， 
采用 叶 型 截面 中 弧 线 可 控 曲 率 优化 的 方法 ， 针 对 转 
子 开展 更 深层 次 的 叶片 气动 优化 设计 研究 . 在 优化 
的 过 程 中 , 以 最 高 效率 点 的 绝热 效率 为 目标 函数 , 同 
时 保证 流量 和 压 比 大 于 原型 方案 . 正如 之 前 所 述 , 该 
优化 设计 方法 直接 控制 叶 型 截面 中 弧 线 的 二 阶 导 数 ， 


在 展 向 选取 4 个 截面 进行 曲率 优化 控制 , 每 个 叶 型 
截面 选取 4 个 优化 变量 ， 其 中 一 个 为 截面 弦 向 位 置 
几何 参数 ， 其 余 3 个 为 中 弧 线 的 二 阶 导数 ， 并 采用 
遗传 算法 进行 寻 优 。 


leading edge 
ei trailing edge 


control point 


一 一 全- 一 


图 3 转子 进出 口 几何 角 变 化 量 
Fig. 3 Metal angle adders at rotor L. E. 


图 4 给 出 了 可 控 曲 率 优化 前 后 叶 型 截面 形 线 对 
比分 析 。 研究 结果 表明 ， 优 化 后 的 叶片 几何 表现 为 
40% 叶 展 以 下 的 叶 型 折 转 角 有 所 减 小 ， 这 有 利于 降 


低 叶 片 下 半 叶 展 的 气动 负荷 ， 改 善 动 叶 吸 力 面 角 区 
的 流动 ， 从 而 减少 流动 损失 ， 提 高 气动 效率 .而 在 


a 区 域 ， 叶 型 折 转 角 有 所 增加 ， 这 充分 
Pe ae ee T 
做 功能 力 强 的 特征 ,增加 上 半 叶 展 的 气动 负 


ie 
ry. 在 一 定 程度 上 弥补 了 下 半 叶 展 的 气动 负荷 的 亏 


损 . 而 在 这 一 区 域 , 控制 曲率 优化 设计 的 流体 动力 学 
机 理 即 为 通过 对 截面 几何 型 线 曲率 的 合理 控制 ， 从 
而 调整 跨 音 速 流 动 的 道 压力 梯度 ， 重 组 叶片 表面 压 
力 分 布 , 降低 激 波 强度 . 在 叶 尖 部 分 , 为 了 降低 激 波 
损失 ， 叶 型 呈现 预 压 缩 特 征 ， 且 叶 型 中 弧 线 的 最 大 
HEMET 50% 叶 片 弦 长 之 后 ,这 与 现 有 跨 音 速 
高 负 葵 动 叶 设 计 理 论 的 核心 思想 相 吻 合 . 图 5 给 出 
的 叶片 三 维 几 何 气动 布局 也 说 明了 这 一 典型 特征 。 
为 了 进一步 分 析 优化 前 后 叶 型 截面 的 几何 特征 

以 及 本 文 气动 优化 技术 的 优点 ,图 6 给 出 了 典型 截 
Lee aaa 二 阶 导数 在 基本 叶 型 平面 内 的 
变化 特征 . 研究 结果 表明 , 叶 型 中 弧 线 斜率 以 及 曲率 

均 沿 弱 向 呈现 光滑 分 布 ,而 且 均 得 到 了 有 效 的 控制 ， 
实现 了 预期 的 可 挖 曲率 目标 . 由 于 根部 马赫 数 较 低 ， 
要 实现 较 大 的 加 切 量 ， 所 以 动 叶 根部 叶 型 折 转 角 较 
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0.2 
basaline 
cope — optimum 


hub section 


basaline 
—-—-—-— -optimum 


50%span section 


10%span section 


一 一 一 一 optimum 


95%span section 


basaline 


basaline 1 
ae Se =e optimum 


a + optimum 


20%span section 


basaline 


basaline h 
Oa el E a — optimum 


shroud section 


m 
图 4 SG LR A 
Fig. 4 Comparison airfoil of the matching flow c ontrol curvature optimization case 


原型 (Baseline case) 优化 (Optimum case) 
(a) 叶片 三 维 几何 
(a) 3D geometry for rotor blade 
0.2 


-0.20201 0.0 01 0.2 03 


0.26 
一 0.2 —0.1 0.0 0.1 0.2 0.3 
m' m' 
(b) JiR Dy FR AR TAT HE FE (c) Titer RAR E ORE 
(a) Stacking airfoils at centroid (c) Stacking airfoils at centroid 
for baseline case for optimum case 


图 5 控制 曲率 前 后 动 叶 三 维 几 何 特性 


Fig. 5 Comparison geometry features of the matching flow 


case and control curvature optimization case 


K. 而 叶 尖 部 分 马赫 数 较 高 ， 部 分 气流 的 增 压 效果 
主要 来 自 于 激 波 , 同时 为 了 控制 激 波 后 的 可 能 引发 
的 流动 分 离 ， 所 以 动 叶 尖 部 叶 型 折 转 角 较 小 。 其 至 
为 了 有 效 减 小 波 前 马赫 数 从 而 降低 激 波 强度 ， 出 现 


E> 


< 


了 反 曲 率 叶 型 ( 预 压缩 叶 型 ) Bert, B Bur yR 
线 存在 局 部 负 曲 率 。 同 时， 在 跨 音速 截面 附近 ， 由 
于 流动 物理 特征 存在 质 的 改变 ， 所 以 叶 型 中 弧 线 的 
斜率 以 及 曲率 沿 弦 向 均 发 生 较 大 变化 ,如 75% 展 向 
截面 。 


Hub section 
se a camber_curvi om 
OAs camber_sldpe + 
camber curvattire 


coe CS cal T -point 7 
janis 


fd eB oe _0.1 vo =-=-+—-—camber_curve 

iy 一 ' 一 一 “一 camber slope 
camber curvature 
---4---‘camber point 


50%span section 


= 


Aba 1 jot 2 4 4 1 1 
0.0 02 04 06 08 10 00 02 04 06 08 1.0 
u u 


0.10 y 0.15 
75%span section 7 shroud section 
ed camber_curve te =:=:=:— camber_curve cs 
一 一 一 = camber slope it 0.10F 一 一 -= camber_slope z 
camber curvature 7,7} camber curvature / 
seg ed camber point 2 =--#---: camber point ane 


—0.05F = 


—0.10) .10 1 1 1 i 
0.0 02 04 06 08 10 00 02 04 06 08 1.0 
u u 


图 6 典型 截面 的 中 弧 线 及 其 一 、 二 阶 导数 特性 
Fig. 6 Camber line and its first and second order derivative 
for airfoils 


图 7 以 及 表 3 给 出 了 控制 曲率 优化 前 后 的 压气 
机 特性 . 研究 结果 表明 , 通过 控制 叶片 截面 几何 曲线 
的 曲率 ， 有效 地 控制 了 叶片 表面 扩 压 流 场 参数 的 梯 
BE, 压气 机 整体 气动 性 能 获得 了 显著 的 提升 . 相对 于 
原型 方案 , 在 优化 设计 工 况 下 , 压气 机 的 绝热 效率 与 
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压 比分 别 增加 了 1.67% 和 0.223%, GRRE REE DT 
0.537%。 失 速 流量 降低 了 1.54%, 从 而 压气 机 的 失速 
裕 度 也 得 到 了 增加 ， 有 效 拓展 了 压气 机 的 稳定 工作 
范围 . 此 外 , 对 比 之 前 的 进出 口 几 何 角 匹配 方案 , 堵 
寒流 量 有 所 减少 ,但 取而代之 的 是 气动 效率 、 压 比 
以 及 失速 裕 度 的 大 幅度 提升 ， 验证 了 之 前 分 析 的 正 
确 性 . 值得 注意 的 是 , 作为 E 压气 机 的 原型 方案 ， 
其 本 身 的 综合 气动 性 能 已 经 较 优 . 在 此 基础 上 进行 
级 环境 的 气动 优化 设计 ， 能 取得 本 文 这 样 的 优秀 叶 
片 气 动 布局 方案 ,很 大 程度 上 归 因 于 所 采用 的 控制 
曲率 优化 设计 方法 以 及 优越 的 气动 优化 设计 平台 . 


baseline 
anes = opt_inc&dey, 
espera - opt curvature 


.60 1.245 
50 51 52 53 54 55 “5 


baseline 
opt_inc&dev 
—- opt raat 


0 51 52 53, 54 oN 
mi(kg/s) mi(kg/s 
(a) 效率 -流量 特性 (b) 压 比 - are yo 
(a) Efficiency vs. mass flux (b) Pressure ratio vs. 


图 7 


Fig. 7 Performance map for the baseline aN YA cases 
图 8 给 出 了 绝热 效率 、 总 nn 
研究 结果 表明 ， 控 制 曲 率 案 的 压 比 特性 表现 


H: 40% 叶 展 以 下 有 所 减低 , 而 其 余 叶 展 范围 则 增加 ， 
其 原因 主要 是 通过 优化 设计 后 , 40% 叶 展 以 下 气流 折 
转角 减 小 , 其 它 展 向 位 置 不 仅 气流 折 转 角 有 所 增加 ， 
而 且 激 波 强 度 以 及 激 波 后 的 流 场 品质 均 得 到 了 合理 
的 改善 . 此 外 , 通过 型 面 几何 曲率 的 调整 , 不 仅 有 效 
地 控制 扩 压 流 场 参数 的 梯度 ， 而 且 对 于 叶 尖 区 域 
波 胀 压 流 场 特 性 的 控制 也 比较 理想 .。 因此 ， 最 
致 了 控制 曲率 优化 方案 基本 上 全 叶 展 范围 内 绝热 效 
率 均 获 得 提升 , 而 且 平 均 增幅 大 于 1%. 


表 3 优化 前 后 压气 机 最 高 效率 点 特性 对 比 
Table 3 Comparison performance of baseline 


case and optimum case at peak efficiency point 


BS 控制 曲率 

气动 参数 原型 方案 优化 方案 百分比 /% 
效率 (n) 86.63 88.08 十 1.67 
总 压 比 (m) 1.797 1.800 十 0.223 
流量 /(kg/s) 53.65 53.97 十 0.596 
转子 效率 (n) 89.39 90.66 十 1.42 
性 能 MAE (m) 1.832 1.834 +0.109 
堵塞 流量 /(kg/s) 53.98 54.27 十 0.537 
失速 流量 /(kg/s) 51.19 50.40 一 1.54 


为 了 说 明 通过 控制 曲率 优化 设计 后 ， 流 场 参 数 


变化 与 叶片 几何 特征 的 关联 ， 下 面 给 出 典型 流 场 参 
数 的 对 比分 析 . 图 9 给 出 了 95% 叶 展位 置 转子 马赫 
数 分 布 。 研究 结果 表明 ， 控 制 曲率 的 优化 设计 方案 
不 仅 降低 了 激 波 前 的 来 流 相 对 马赫 数 ， 而 且 激 波 面 
与 来 流 方向 的 夹 角 减 小 ， 激 波 强度 降低 . 由 此 带 来 
的 气动 优势 是 激 波 损失 减 小 ， 激 波 后 诱导 的 叶片 吸 
力 面 附 面 层 分 离 被 减弱 . 因此， 压气 机 的 综合 气动 
性 能 获得 了 提升 . 


baseline a 
aries opt_inc&dev fi 
[id = Opt curvature Bb 


: ANE 
Shai -opt_curvature® ARN 


0.0 - 
07 08 09 1.0 15 16 17 18 19 


AN 0 
C 图 8 优化 前 后 压气 机 特性 沿 叶 高 分 布 
1 


g. 8 Performance parameters vs. relative blade height 


元 
(b) 压 比 (Pressure ratio) 


(b) 控制 曲率 优化 方案 


(b) Optimum case 


(a) 原型 方案 


(a) Baseline case 


图 9 95% 叶 展位 置 转子 马赫 数 分 布 
Fig. 9 Mach Number for rotor blade at 95% span 


对 于 监 音速 压气 机 转子 的 气动 设计 ， 叶 人 尖 截 面 
的 气动 性 能 至 关 重 要 ， 它 不 仅 在 一 定 程 度 上 决定 了 
转子 的 加 功 增 压 能 力 ， 而 且 该 区 域 的 激 波 结构 对 于 
整个 压气 机 的 失速 裕 度 有 重要 影响 . 图 10 给 出 了 可 
控 曲 率 优化 前 后 型 面 等 箭 马赫 数 对 比分 析 . 研究 结 
果 表 明 ， 通 过 控制 曲率 优化 后 的 转子 ， 自 50% 至 叶 
尖 区 域 ， 其 吸力 面 的 最 大 马赫 数 得 到 了 不 同 程度 的 
降低 . 这 说 明 激 波 强度 减弱 ， 有 利于 降低 激 波 损失 ， 
推迟 或 抑制 激 波 后 吸力 面 的 附 面 层 分 离 。 同 时 激 波 
后 吸力 面 的 压力 梯度 降低 ， 有 利于 进一步 控制 波 后 
吸力 面 附 面 层 的 发 展 。 此 外 ， 优 化 后 的 方案 最 低压 
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力 点 的 位 置 向 下 游 推移 ， 这 说 明 通过 优化 后 的 转子 
具有 更 强 的 节 流 特性 ， 能 够 在 更 高 的 背 压 条 件 下 工 
作 直 至 前 缘 产 生 脱 体 激 波 为 止 . 因此， 优化 后 的 压 
气 机 具有 更 加 宽广 的 稳定 工作 范围 与 更 大 的 失速 裕 
E, 而 这 些 性 能 特征 在 图 7 中 已 经 得 到 充分 的 体现 . 
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= opt_inv&dev —----=-— opt _inv&dev 
-ee Opt curvature ===» opt curvature 
0.0, i 1 f , 0.0 f 1 i i 
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图 10 优化 前 后 型 面 等 六 马赫 数 对 比 He 


Fig. 10 Isentropic Mach Number on the rotor b r the 


baseline and optimized cases wih 


RRES ATE 研究 结果 表明 , 通 
过 中 弧 线 的 控制 曲率 优化 设计 后 , 动 叶 吸 力 面 流 场 
的 分 离 区 与 分 离 区 附近 径 向 涡 量 显著 减 小 ， 这 说 明 
基于 控制 曲率 优化 设计 手段 能 够 有 效 地 减弱 激 波 强 
度 与 激 波 后 的 附 面 层 分 离 ， 并 且 在 一 定 程度 上 控制 
了 吸力 面 角 区 内 的 二 次 流动 . 此 外 , 跨 音速 动 叶 吸力 
面 上 激 波 附近 的 分 离 区 内 外 径 疝 涡 量 符号 相反 , 而. 


图 11 seg Sealers 


分 离 区 正好 起 止 径 向 涡 量 的 符号 改变 的 位 置 ， i 


分 离 区 具有 较 大 径 向 负 涡 量 值 . SS 
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(b) 最 优 方案 
(b) Optimum case 
图 11 吸力 面 摩擦 力 线 与 径 向 涡 量 


Fig. 11 Skin-friction lines and radial vorticity on the rotor 


(a) 原型 方案 


(a) Baseline case 


blade suction surface 
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3 结 论 


本 论文 基于 进出 口气 流 角 匹配 与 控制 叶 型 中 弧 
线 曲 率 的 气动 优化 设计 方法 , 完成 了 以 EP 高 压 压气 
机 前 1.5 级 为 基础 的 动 叶 气 动 优化 设计 研究 工作 , 获 
得 了 1.5 级 跨 音速 压气 机 的 主要 气动 性 能 参数 与 流 
场 图 谱 的 详细 数据 ， 并 对 该 压气 机 叶 栅 内 部 流 场 进 
行 了 深入 分 析 ， 探 讨 了 基于 可 控 曲 率 优 化 设计 思想 
与 压气 机 气动 性 能 、 流 场 结构 之 间 的 关联 ， 得 到 如 
下 结论 : 

1) 通过 对 动 叶 进 、 出 口气 流 角 匹 配 与 叶 型 中 弧 
线 二 阶 导 数 进 行 合理 的 优化 比 配 ， 保 证 了 叶 型 截面 
中 弧 线 的 曲率 连续 ， 由 此 重组 叶片 气动 负荷 ， 有 效 
控制 动 叶 通道 内 部 激 波 结构 与 激 波 后 的 分 离 流 动 以 
«er 


K, 拓展 谎 气 机 的 稳定 工作 范围 ， 

对 于 原型 压气 机 ， 通 过 本 文 的 优化 设计 
所 机 综合 气动 性 能 获得 了 全 面 拓 展 。 其 中 ,优化 
设计 工 况 下 绝热 效率 增加 了 1.67%， 总 压 比 增加 了 
0.223%, 此 外 , 压气 机 的 堵塞 流量 增加 了 0.537%, K 
速 流量 减 小 了 1.54%; 

3) 对 于 跨 音 速 动 叶 控制 曲率 优化 设计 的 流体 动 
力学 机 理 可 以 表述 为 : 通过 对 截面 几何 型 线 曲 率 的 
合理 控制 , 从 而 调整 近 壁 跨 音 速 流 动 的 道 压力 梯度 ， 
重组 叶片 气动 负荷 分 布 规律 , 并 降低 激 波 强度 . 
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